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Abstract: Effects of upstream disturbances on a transverse jet into Mach 2 supersonic flow were investigated by using single-time 
two-point spatial correlations of fluctuating velocities in the flowfield. The fluctuating velocity was measured by stereoscopic PIV. 
We categorized the upstream disturbances into two factors: incoming boundary layer on the injection port and weak oblique shock 
wave impinging ahead of the injection port. The velocity fluctuations in the upstream boundary layer had a long positive correlation 
region in the boundary layer. This is the evidence that very large-scale motion (VLSM) existed in the boundary layer developed on 
our test section. The correlation region bifurcated into the regions along the bow shock wave and the outer jet boundary. The 
correlation length was 10-hold longer than the boundary layer thickness. Fluctuation of the weak shock wave was induced by 
VLSM developed on the opposite wall to the injection wall. The velocity fluctuation due to the weak shock wave also had a long 
positive correlation region along the oblique shock wave. However, it had no correlation with the jet.   
記  号  の  説  明
Clm : 物理量 l, m の 1 時刻 2 点空間相関係数 
D : 噴射孔径（= 2.5 mm） 
H : 試験部高さ（= 30 mm） 
M : マッハ数 
Re : レイノルズ数 
U, V, W : 平均速度の流れ, 高さ, 幅方向成分 
u, v, w : 変動速度の流れ, 高さ, 幅方向成分 
x, y, z : 噴射孔を原点とした流れ，高さ，幅方向 
y’: 試験部下壁面からの高さ（= H - y） 
α : スケーリングファクタ, µm/pixel 
δ : 境界層厚さ, mm 
Δp : 粒子の画像上での変位, pixel 
Δt : 2 時刻の画像間隔, ns 
θ : 運動量厚さ, mm 
θc: レーザシートに対するカメラの配置角, ° 
τw : 壁面せん断応力, Pa 
‾  : アンサンブル平均 
添え字
0 : 相関基準位置 
99 : 主流速度の 99%位置 
999 : 主流速度の 99.9%位置 
e : 計測システムに起因する誤差 
j : 噴流 
t : 真値 
xy : xy 断面計測値 
yz : yz 断面計測値 
∞ : 乱されない主流 
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織構造は，Very Large Scale Motion (以下 VLSM と略す)































2.1 超音速吸い込み風洞 実験には第 2 図に示
される超音速吸い込み風洞を用いた．左の 2 次元ラバル
ノズルから，常温・大気圧の空気がマッハ 2 に加速さ
れ，測定部に流入する．測定部は高さ H = 30 mm×幅 30 
mm×長さ 320 mm で，全面アクリル製で光学計測が行
える．測定部の下壁面，ノズル下流 90 mm の流路中央
に直径 D = 2.5 mm の壁面噴射孔がある．本研究ではこ
の噴射孔の中心を原点としたデカルト座標系（流れ方向




= 1.96 ± 0.2 となるよう設定した．この他の実験条件は，
著者らによる既報(16)を参照されたい． 




影する場合は，ノズル下流 90 mm の位置にレーザを入
射させた．計測は噴射孔を中心とした xy 断面と，噴射
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下流およそ 185 mm（x = 95 mm）の位置を接写撮影した．






























l(x0,y0,z0) m(x0 + "x,y0 + "y,z0 + "z)
l2(x0,y0,z0) m2(x0 + "x,y0 + "y,z0 + "z)
(1)
点(x0, y0, z0)は相関基準点を，Δx，Δy および Δz は各方向
における基準点から相関を求める点までの距離を示す．







3. ステレオ PIV 計測の妥当性 
本研究では，噴射孔上流の擾乱が垂直噴流に及ぼす影
響を 3 次元的構造も含めて空間相関によって調べる．そ







界層内の流速を xy 断面と yz 断面において計測し，両断
面の交線上で平均速度，乱れ速度，および空間相関を比
較し，計測の妥当性を検討した．  
3.1 計測の不確かさ PIV 計測の不確かさは参考
文献(19)に記載されている方法に従って解析した．PIV 計
測では速度は，スケーリングファクタ α，画像上での粒














第 2 図：超音速風洞模式図と PIV 計測断面  
トレーサ粒子には，粒径はおよそ 1 µm(17)のオイルミ
ストを用いた．粒子からの散乱光は，2 台の CCD カメ
ラを用いてステレオ撮影される．散乱光画像対はフレー
ムストラドリング方式で撮影した．1 時刻目と 2 時刻目
の画像の撮影間隔 Δt は，噴射流れ場に対しては 400 ns，
境界層計測では 200 ns とした．カメラはレーザシート光
面に対して θc = 27°の角度で配置した．レンズにはアオ
リ撮影が可能なレンズを用い，レンズティルト角を 8°
に設定し，シャインフラグ配置とした．
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ルの影響が支配的で，xy 断面計測ではレーザシート面内
にあたる流れ方向と高さ方向で± 1% U∞，面外にあたる
幅方向で± 2% U∞の不確かさとなった．yz 断面計測では，
粒子の移動量が主流でも 5 pixel 程度と，xy 断面のそれ
（Δp ~ 15 pixel）と比べて 1/3 程度と小さく，サブピク
セル誤差の影響が相対的に大きく，誤ベクトルも増加し
た．その結果，レーザシート面内の高さ方向と幅方向に
± 5% U∞，面外方向の流れ方向に ± 10% U∞の不確かさ
となった．なお面外方向の不確かさは，面内方向の不確
かさに 1/tanθc (∼ 2)を乗じることで幾何学的に算出した
(19)． 
3.2 境界層内の平均速度と乱れ速度 第 3 図に
xy 断面と yz 断面で計測した同一線上における境界層内
の平均速度分布を示す．図の横軸は流速，縦軸は下壁面
からの距離 y’ (= H - y)である．図より yz 断面のデータは
定性的に xy断面のデータを再現していることが分かる．
しかしながら，yz 断面の平均流速は全体におよそ 15 m/s
程度遅くなっている．この差は主に，前述の yz 断面の
計測の不確かさに起因するものと考えられる．得られた
平均流速分布より，境界層排除厚さ θ を求めると，θ = 
0.32 mm であった．この θ と主流速度 U∞を用いた境界
層のレイノルズ数は Reθ = 4.1×10
3 である． 








Martin の DNS の結果(21)，および Hou の 2D-PIV の結果
(22)も示してある．図より xy 断面計測の場合，精度よく
乱れ速度が計測出来ていることが分かる．
これに比べて yz 断面では，Δp の不確かさ幅に起因
する比較的大きな誤差が乱れ速度に生じた．第 5 図に







真の速度変動 ut と Δp の見積もり誤差に起因する見掛け




uyz2 = ut2 + 2utue + ue2 ~ ut2 + ue2    (2)
となる．中辺第 2 項は物理的な速度変動と計測システム
に起因する非物理的な変動の相関項である．計測誤差は
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第 5 図：yz 断面計測で得られた境界層内の乱れ速度と
xy 断面計測で得られた乱れ速度の比較．  
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!
ue2 ~ uyz2 " uxy2    (4)
と見積もり，yz 断面の計測結果の補正を試みた．その結
図より補正結果は境界層外縁のみならず，壁面近傍








内に相関の基準点をとった Cuu を示す．図には xy 断面と
yz 断面の 2 つの結果が示してある．なおこれらには上述
の計測に起因する変動補正は行っていない．yz 断面の結
果は，xy 断面の結果と定性的に一致するものの，相関値


















4.1  噴射流れ場とその上流に存在する擾乱 
第 7 図に垂直噴射流れ場の平均速度分布を示す．主流は

































第 6 図：xy 断面と yz 断面計測で得られた境界層内の空
間相関マップの比較．
第 8 図：境界層内の Cuu 分布．相関基準点(x, y’, z) = (95 
mm, 2 mm, 0mm)．  
δ99 
δ99 
起因する乱れ速度は 24.6 m/s であった．不確かさ解析で
見積もられた yz 断面における x 軸方向の速度成分の不




果を第 5 図の■に示す．なお式 4 で見積もられた計測に
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この Cuu を Ganapathisubramani らのデータ
(11)と第 9
図で定量的に比較した．第 9a 図は流れ方向の Cuu の広



















4.2 境界層中の乱れの影響 第 11 図に噴射孔上
流の境界層内(x/D, y/D, z/D) = (-6.0, 0.4, 0.0)に基準点に
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第 9 図：境界層内の空間相関係数の Ganapathisubramani
ら[11]のデータとの比較．y’/ δ99 ~ 0.45. 
第 10 図：VLSM の変動が伝播する様子の模式図．  
第 11 図：境界層内を基準とする xy 断面における空
間相関マップ．相関基準点(x/D, y/D, z/D) = (-6, 0.4, 0)． 
VLSM が存在するかどうか調べた．第 8 図に x = 95 mm
における境界層内のCuu分布を示す．第 8a図は xy断面，
第 8b 図は yz 断面の結果である．図中破線は境界層の外
縁位置 δ99 (~ 4.4 mm)を示している．相関の基準点は(x, y’, 
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第 11b 図に示される Cuv では，境界層内における相
関の広がりは限定的で，基準点から離れると u と v の相









の基準点を噴流外縁(x/D, y/D, z/D) = (3.26, 2.0, 0.0)にと
ったケースにも見られる（第 12 図）．第 12a 図はそれ
ぞれ Cuu，第 12b 図は Cvv，第 12c 図は Cwwである．図
より，噴流内の基準点と境界層内の速度変動が相関を持
つのは Cuu のみであることが分かる． 
VSLM のスパン方向への影響を調べるため，yz 断面
(x/D = 4)で求めた Cuu を第 13 図に示す．第 8b 図で見た





























4.3 弱い衝撃波の変動の影響 第 14 図に噴射
孔上流に入射する斜め衝撃波内(x/D, y/D, z/D) = (-5.0, 
3.0, 0.0)に基準点に取った空間相関マップを示す．第 14a
図が Cuu，第 14b 図が Cvv，第 14c 図が Cwwである．図
第 12 図：噴流境界を基準とする xy 断面における空
間相関マップ．相関基準点(x/D, y/D, z/D) = (3.3, 2, 0)． 
第 13 図：噴流境界を基準とする yz 断面におけ
る Cuu 分布．相関基準点(x/D, y/D, z/D) = (4, 2, 0)． 
Estimated 
bow-shock region 
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を見ると，Cww では基準点の近傍を除いて流れ場全域で
相関がない．他方で，Cuu と Cvv では噴射孔上流に入射
する斜め衝撃波に沿って，正の相関領域が広がっている．
この衝撃波はおよそ x/D ~ -2 で下壁面に入射している．
衝撃波が反射した下流でも，剥離衝撃波に沿って相関が
およそ y/D ~ 2.5 の高さまで見られる．この領域では Cuu


















Large Scale Motion と呼ばれる低速ストリークが存在
第 14 図：上流衝撃波を基準とする xy 断面における





する（第 10 図参照）．Cuu を例にして，基準点周りの相
関を説明する．VLSM により，弱い斜め衝撃波が基準点
を下流から上流へ移動することを考える．このとき斜め
衝撃波の下流では，衝撃波の通過に伴い u < 0 となる．
弱い斜め衝撃波が上流に動くと，剥離衝撃波も上流に遡
る．その結果，剥離衝撃波の下流でも u < 0 となり，こ











て反射するため，その下流では流れが加速され u > 0 と
なる．結果として弱い斜め衝撃波位置を基準とすると，
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することが分かった．
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